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RESUME 
Le présent article propose une étude de l’endommagement de structures 
similaires à des tronçons de pales d’hélicoptère soumises à un impact. Il s’agit de 
structures composites complexes, fabriquées au laboratoire, et impactées par un 
projectile de 125 g à des vitesses d’impact de 130 m/s. Les essais sont analysés grâce à 
une acquisition des déformations au cours de l’essai  et à une expertise post-mortem de 
l’éprouvette. Cela a permis de mettre en évidence les différents mécanismes 
d'endommagement de l'éprouvette. Un travail de modélisation est aussi présenté. 
Différentes stratégies de modélisation sous éléments finis, à l’échelle macroscopique, 
permettent ainsi de modéliser ces phénomènes avec des densités de maillage qui ne sont 
pas pénalisantes lors d'un calcul sur une structure réelle. 
 
ABSTRACT 
This article presents an experimental study of damage in structures similar to 
sections of helicopter blades subjected to an impact. It deals with complex composite 
structures, which are manufactured at the laboratory and impacted with a 125 g projectile 
at a speed of 130 m/s. The tests are analysed thanks to an acquisition of strain during the 
experiments and to a post-mortem expertise of the specimen. That made it possible to 
highlight the various damage mechanisms in the structure. Some modelling are also 
presented. Various FE modelling strategies, at a macroscopic scale, make it possible to 
model these phenomena with meshing densities which are not too high during a 
calculation on a real structure. 
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 INTRODUCTION 
Dans le domaine des transports, la sécurité des passagers et la fiabilité des 
structures sont des aspects essentiels, et plus particulièrement en aéronautique. La course 
aux améliorations techniques est donc accompagnée, nécessairement, par une demande 
de sécurisation et d’augmentation de la fiabilité des structures de plus en plus exigeante 
de la part des utilisateurs et des organismes de certification. La prise de conscience de la 
nécessité de prendre en compte les impacts sur les structures aéronautiques n’est pas 
nouvelle, mais la modélisation de ces phénomènes reste difficile, et souvent, l’essai, 
coûteux, remplace la prédiction. 
Les hélicoptères n’échappent pas à la règle, et un point particulièrement sensible de la 
structure d’un hélicoptère est la pale. L'objectif global de l'étude est de pouvoir proposer 
une méthodologie de calcul pour la modélisation numérique de l’impact sur structures 
composites complexes telles que des pales d’hélicoptère. 
L’article suivant présente, dans une première partie, des essais d’impact à haute vitesse 
sur des structures similaires à des tronçons de pale. L'expertise des ces essais permet de 
définir les mécanismes de dégradation. Dans une deuxième partie sont abordés les 
problèmes de la modélisation. Des modèles d’endommagement réalistes et utilisables sur 
des structures industrielles sont proposés. 
ETUDE EXPERIMENTALE 
Description des éprouvettes. 
 Dans un souci de représenter le plus fidèlement possible les phénomènes 
d’endommagement de pales sous impact, des éprouvettes représentatives de ce qu’on 
peut trouver dans l’industrie aéronautique ont été réalisées dans les ateliers du laboratoire 
de Supaéro, selon des procédés propres au laboratoire (Fig 1). 
 
  
Figure 1 : Eprouvettes 
Specimens 
 
Le profil choisi est un profil symétrique. Les dimensions approximatives des différents 
tronçons sont 300 mm de longueur, pour une corde de 185 mm, et une épaisseur 
maximale de 20 mm. 
Schématiquement, la structure (Fig 2) est composée d’un longeron principal en verre-
époxy unidirectionnel qui forme la principale partie du bord d’attaque, d’une peau 
composite hybride verre-époxy et carbone-époxy, d’une âme en mousse polyuréthane qui 
permet de stabiliser les peaux en flambage, et d’une protection en acier inoxydable qui 
recouvre le bord d’attaque. Deux types d'essais ont été réalisés : les tronçons ont un 
  
 
empilement identique des tissus au niveau des peaux, mais la première série 
d'éprouvettes n’a pas de nervure, alors que la seconde en a une.  
 
 
Figure 2 : Section des éprouvettes et matériaux utilisés 
Section of the specimens and materials used 
 
Pour pouvoir étudier l’évolution des déformations au sein des éprouvettes, et apporter 
ainsi des informations supplémentaires pour une corrélation avec des calculs numériques, 
des jauges ont été collées sur la peau des deux cotés de l'éprouvette (Fig 1). 
 
Dispositif d’essai. 
Le dispositif d’essai utilisé pour les impacts (Fig 3) est un canon à gaz 
comprimé. Les essais sont réalisés avec un projectile de 125 g à une vitesse de 135 ms-1 
en sortie de canon. L’éprouvette à impacter est simplement soutenue pour avoir des 
conditions aux limites les plus proches de libre. L’impact a lieu sur le bord d’attaque, au 
milieu du tronçon et sous incidence nulle. 
Les essais sont filmés avec une caméra rapide, à une vitesse de 4000 images par seconde. 
 
Figure 3 : Canon pour impact à haute vitesse. 
Gas gun for high velocity impact tests. 
 
Résultats des essais. 
Après impact, le tronçon est divisé en 3 parties : le bord d’attaque, la peau 
supérieure et la peau inférieure (Fig 4). La mousse reste collée, principalement, sur l’une 
des deux peaux. 
 
   
Figure 4 : Pale endommagée après impact 
Damaged blade after impact 
 Au niveau du bord d’attaque, on observe une déformation globale de type flexion, due à 
un endommagement local très important à l’endroit de l’impact. La protection en inox y 
est déchirée et l’unidirectionnel est fortement endommagé. On observe une importante 
fissuration de la matrice, provoquant la séparation de la matière en paquets de fibres et 
résine. Au point d’impact, les fibres sont même cassées, et cela dans toute l’épaisseur du 
bord d’attaque, ce qui explique la courbure globale du longeron. 
 
Afin d’analyser plus précisément les dommages au sein du bord d’attaque, ce 
dernier a été enrobé dans une résine, puis découpé pour permettre l’observation des 
dommages par section (Fig 5). On visualise alors aisément la fissuration de la matrice, et 
les paquets de fibres. 
 
   
Figure 5 : Sections du bord d’attaque : endommagement de l’UD. 
a) section avant impact, b) et c) après impact : au niveau de l’impact, et à 5 cm 
Leading edge section : UD damage. 
a) section before impact, b) and c) after impact : at the point of impact, and at 5 cm 
 
Enfin, la vidéo obtenue grâce à la caméra rapide montre le décollement des 
peaux le long de la mousse avant la rupture des peaux. Pour l’éprouvette avec nervure, 
on observe le décollement de la partie avant des peaux sur la mousse, qui se propage à la 
nervure, sur l’une des faces uniquement, et jusqu’au bord de fuite. 
Les mesures réalisées par les jauges permettent de corroborer ce phénomène de flambage 
local de la peau carbone. Dans la première phase de l'impact, seules les jauges 5 et 10 
(même position, sur l’autre peau), collées sur le bord d'attaque, sont sollicitées de façon 
symétrique en compression durant 0.2 ms, ce qui correspond à la rupture de la protection 
en acier inoxydable (Fig 6). La sollicitation des jauges 2 et 9 (symétrique) collées au 
niveau de la nervure débute 0.4 ms après le début de l'impact. Ici aussi, la déformation 
est quasi-symétrique et de l'ordre de 25000 µdef dans les deux peaux. Ceci correspond au 
flambement local puis au décollement du carbone. La sollicitation est plus longue dans la 
peau qui se décolle de la nervure. Pour les éprouvettes sans nervure, la durée du signal 
est identique (de l'ordre de 0.5 ms) mais plus faible en intensité 10000 µdef. 
Pour les jauges collées sur la partie arrière de la pâle, la déformation est nulle pour les 
pales sans nervure. 
 
Il semble donc que le principal phénomène menant à la rupture de l'éprouvette 
soit un flambement local de la peau carbone sur la mousse de remplissage. Il entraîne un 
décollement de la peau sur toute la surface de la structure ainsi que la rupture des tissus 
carbone le long du bord d'attaque. Il est précédé par la dégradation de la protection inox 
et du longeron en verre unidirectionnel. 
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Figure 6 : Déformations mesurées par les jauges lors d'un impact sur pale avec nervure 
Strain gages deformation during impact test on a blade with stiffener 
 
MODELISATION 
La modélisation des dommages générés par un impact sur une structure 
composite aéronautique de type industrielle reste difficile en raison de la complexité des 
phénomènes à modéliser et des échelles distinctes auxquelles apparaissent les 
phénomènes d’endommagement. 
Pour obtenir une modélisation acceptable avec des modèles usuels, notamment pour les 
problèmes d’initiation en flambement, et de décollement (Roudolff et al, 2002) (Allix et 
al, 1995), il faudrait utiliser des tailles de maille très faibles ce qui entraîne, au niveau de 
la modélisation globale d’une pale, des temps de calcul prohibitifs. D'ou l'importance de 
mettre en place des stratégies de modélisation efficaces, à l’échelle macroscopique, 
permettant de modéliser ces phénomènes avec des tailles de maille qui ne sont pas 
pénalisantes lors d'un calcul. Tout ce développement est réalisé sur le code explicite 
Radioss (Radioss, 2001). L'analyse des impacts effectués sur les différentes éprouvettes a 
permis de définir deux axes dans le travail de modélisation. 
 
Décollement des peaux. 
Initiation du décollement par flambage : 
Dans une premier partie, on s'est attaché à mieux appréhender la modélisation 
du flambage des peaux composites sur mousse. Pour cela, un critère en flambage 
dynamique à 3 paramètres a été développé dans le cas de problème 2D, pour s’affranchir 
d’une modélisation fine des peaux. Il est basé sur l’analogie entre la réponse à l’impact 
de la peau en flambage local et la réponse d’un modèle classique de type Masse-Ressort-
Amortisseur (Fig 7). En effet, des études en statique (Rivallant, 2003) de la compression 
d'une peau présentant un défaut montre que l'amplitude du déplacement transverse est 
directement fonction de l'effort appliqué, par l'intermédiaire de la rigidité globale de la 
structure. Pour des chargements dynamiques, on observe que la contrainte dans la peau 
 augmente plus vite, par rapport au déplacement transverse, que lors d’un essai statique. 
Ceci peut s'expliquer en partie par l'inertie de la mise en mouvement de la peau dans le 
sens travers.  
Avec cette analogie, on montre qu’il est possible de déterminer, pour une peau 
composite, par identification à partir de calculs éléments finis locaux (Fig 7), un jeu de 3 
paramètres permettant de prédire avec une bonne précision le flambement local de la 
peau sur un modèle global. 
Ce modèle a été intégré dans un calcul explicite Radioss pour représenter le flambement 
de la peau malgré une taille de maille relativement importante, sous sollicitation de type 
impact (Rivallant, 2003). 
 
   
Figure 7 : Modèle EF de flambage local et modèle masse-ressorts-amortisseur associé 
FE local buckling model and associated mass-spring-dashpot model 
 
Propagation du décollement 
Un modèle macroscopique de décollement a été développé en parallèle du 
modèle d’initiation de décollement par flambement. L'objectif est de modéliser la 
propagation du décollement le long de la peau, après initiation par flambage. Il est basé 
sur l’endommagement d’une couche d’éléments représentant la mousse, située juste sous 
la peau (Fig 8). On utilise pour cela la mécanique de l’endommagement (Allix et al, 
1993) adaptée à notre approche macroscopique.  
Un paramètre d'endommagement (d) contrôle l'évolution des modules d'Young et 
de cisaillement. En notant  x  la direction du pli et  y  la direction transverse : 
0)1( yy EdE ⋅−= , 0)1( xyxy GdG ⋅−=   (1) 
Les modes I et II de rupture sont pris en compte, aucun endommagement n'est appliqué à 
Ex. Y, la variable d'endommagement classiquement associée à d est liée par la relation : 
n
f YY
YYd
1
0
0
−
−
=  
 
 
Figure 8 : Modèle de décollement de la peau 
Skin debonding model 
 
  
 
Contrairement aux modélisations réalisées avec des éléments d'interfaces (Allix et al, 
1995), la taille des mailles utilisées pour la couche d'élément endommageable est trop 
grande pour connaître la valeur de la contrainte en fond de fissure de façon suffisamment 
précise et donc de retrouver les valeurs théoriques de  Y0, Yc et n. Cependant, il est 
possible d'utiliser des valeurs de Y0, Yc et n qui permettent de représenter le décollement 
de la peau. Les paramètres de ce modèle sont identifiés à partir d’essais de décollement 
en statique (Fig 9). 
 
 
Figure 9 : Identification des paramètres à partir d’un essai de décollement 
Parameters identification from a debonding  test 
 
L’ensemble du modèle initiation - propagation a été validé à partir des essais 
réalisés sur éprouvettes spécifiques simplifiées. Il s'agit d'impacts à basse vitesse sur les 
éprouvettes représentées sur la figure 10 (Rivallant, 2003). Les résultats obtenus 
montrent une bonne corrélation avec les mesures effectuées (Fig 10, graphe). L’initiation 
du décollement se fait à partir du critère de flambage cité ci-dessus. 
 
   
Figure 10 : Modélisation du décollement sous impact 
Modelling of debonding under impact 
 
Les travaux en cours devraient permettre d'étendre cette modélisation au 
problème du flambage et du décollement des peaux en 3D. L'objectif final est la 
modélisation du flambement de la peau sur une pale d'hélicoptère. 
 
Endommagement du bord d’attaque. 
D'autre part, un modèle est en cours de développement pour représenter 
l’endommagement de l’unidirectionnel dans le bord d’attaque. Le principal problème et 
de pouvoir représenter l’endommagement de la matrice, et la décohésion des fibres et 
paquets de fibres tout en maintenant les fibres saines. L’idée est de modéliser le bord 
 d’attaque par des éléments 3D, représentant la matrice, et des éléments 1D représentant 
les paquets de fibres. Lors de l’impact, la matrice est endommagée de manière 
indépendante, et le déplacement des fibres est géré par le glissement des paquets de 
fibres les uns sur les autres. 
 
CONCLUSION 
 Les essais d’impact réalisés sur des tronçons de pale représentatifs de structures 
réelles ont permis de mettre en évidence les principaux endommagements d’une pale 
sous sollicitations de type impact. Il s’agit principalement d’un endommagement très 
marqué du bord d’attaque, et d'un décollement des peaux sous flambage dynamique. 
L’analyse de ces dommages permet alors de proposer des modèles pour le calcul 
global de l’impact sur des structures composites complexes de type pale. Notamment un 
modèle d'initiation de décollement sous flambage, ainsi qu'un modèle de propagation 
adapté à la modélisation globale avec des tailles de mailles de quelques millimètres. Ces 
modèles sont actuellement en cours de développement ou de validation au sein du 
laboratoire, et donnent, pour le moment, des résultats encourageants. 
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